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ABSTRACT: In this study, the aerodynamic performance of a wing with a sinusoidal leading edge at 
relatively low Reynolds numbers was numerically investigated. The main objective was to evaluate the 
influence of leading-edge Protuberances on flow behavior and aerodynamic characteristics. Simulations 
were performed using software based on the finite volume method and shear stress transport turbulence 
model. Six different configurations with varying amplitudes and wavelengths of the sinusoidal leading-
edge wing were designed and analyzed. Among them, the configuration with the largest amplitude 
demonstrated superior aerodynamic performance, particularly near and beyond stall condition, and was 
therefore selected for detailed comparison with the base model. The results show that the sinusoidal 
leading edge delayed flow separation, improved the stability of vortical flow structures, and shifted stall 
to higher angles of attack. In addition, the maximum lift coefficient was increased by approximately 
10%, compared to the base wing. The findings also indicate a slight reduction in drag coefficient and an 
improvement in lift-to-drag ratio within specific operating conditions. Analyses of pressure distribution 
and velocity contours confirmed the formation of organized spanwise flow structures and a more uniform 
turbulence distribution over the wing surface. Overall, the results suggest that sinusoidal leading-edge 
geometries can effectively improve aerodynamic performance and flow stability at relatively low 
Reynolds numbers.
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1- Introduction
Improving aerodynamic performance at low Reynolds 

numbers is an important challenge in the design of small-scale 
aerial vehicles and bio-inspired aerodynamic systems [1-
3]. Under such conditions, aerodynamic surfaces are highly 
susceptible to early flow separation and stall, which reduce 
aerodynamic efficiency and flow stability. Consequently, 
passive flow-control techniques for delaying separation 
have attracted significant attention [4].  One promising bio-
inspired approach involves use of sinusoidal leading-edge 
geometries, inspired from humpback whale flippers [5]. 
Previous experimental and numerical studies have shown that 
these geometries can generate streamwise vortical structures, 
enhance momentum transfer within the boundary layer, 
and improve post-stall aerodynamic performance [6, 7]. In 
addition, several investigations have reported that sinusoidal 
leading edges can modify turbulence distribution, delay flow 
separation, and improve aerodynamic stability under low-
Reynolds-number conditions [8, 9]. Despite these advances, 
the detailed aerodynamic mechanisms associated with three-
dimensional sinusoidal leading-edge wings still require further 

investigation, particularly regarding turbulence development, 
spanwise flow organization, and post-stall flow behavior [10]. 
Accordingly, the present study numerically investigates the 
aerodynamic performance of a three-dimensional wing with 
sinusoidal leading-edge geometry at a relatively low Reynolds 
number. Several configurations with different amplitudes and 
wavelengths were analyzed and compared with a base wing. 
The study focuses on aerodynamic coefficients, pressure 
distribution, and flow structures associated with delayed flow 
separation and stall behavior.

2- Methodology
In the present study, the aerodynamic behavior of a 

three-dimensional wing with a sinusoidal leading edge was 
numerically investigated under incompressible turbulent 
flow conditions. A base wing and six sinusoidal leading-edge 
configurations (with different amplitudes and wavelengths) 
were analyzed at a Reynolds number of 100,000 over a 
range of angles of attack. The numerical simulations were 
performed using software based on the finite volume method. 
The governing Reynolds-averaged Navier–Stokes equations 
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were solved using shear stress transport turbulence model 
because of its reliable performance in predicting separated 
aerodynamic flows. Pressure–velocity coupling was achieved 
using the SIMPLE algorithm together with second-order 
discretization schemes.  The geometry of the investigated 
wing is illustrated in Fig.1. Near-wall mesh refinement was 
employed to ensure accurate boundary-layer prediction. 
The numerical methodology was validated using previously 
published reference data [11], and good agreement was 
achieved. Although the simulations were conducted using 
a steady-state formulation, investigation of unsteady flow 
structures may be considered in future studies.

3- Results and Discussion
The aerodynamic coefficients obtained for the investigated 

wing are presented in Fig.2. The results demonstrate that the 
sinusoidal leading-edge geometry significantly influences 
the aerodynamic behavior of the wing, particularly near stall 
conditions. Among the investigated configurations, model 
A9W25, corresponding to a sinusoidal leading edge with an 
amplitude of 9 mm and a wavelength of 25 mm, exhibited the 
best aerodynamic performance. Compared with the base wing, 
this configuration produced a higher maximum lift coefficient 
and delayed stall to larger angles of attack. In addition, a 
slight reduction in drag coefficient was observed within 
specific operating conditions, resulting in an improved lift-
to-drag ratio. The improvement in aerodynamic performance 
is closely associated with the flow structures generated by 
the sinusoidal leading edge. Figure 3 presents the turbulent 
kinetic energy distribution for the A9W25 configuration 
at an angle of attack of 15°. The results indicate that the 
sinusoidal leading-edge geometry produced more organized 
flow structures and improved turbulence distribution over the 
wing surface. In particular, the generated vortical structures 
enhance momentum transfer within the boundary layer 
and increase its resistance to adverse pressure gradients. 
Furthermore, the turbulent kinetic energy contours revealed 
that the separated flow regions develop more gradually in 
the sinusoidal leading-edge configuration. In addition, the 
peak regions maintain a more stable flow structure, while 

localized flow disturbances are mainly concentrated near the 
valley regions. Overall, the sinusoidal leading-edge geometry 
improved flow stability and contributed to delayed flow 
separation under low-Reynolds-number conditions.

4- Conclusions
The numerical results demonstrated that the sinusoidal 

leading-edge geometry improved the aerodynamic 
performance of the wing under low-Reynolds-number 
conditions. The A9W25 configuration showed delayed flow 
separation, improved flow stability, and higher aerodynamic 
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Fig. 1. Geometry of the sinusoidal leading-edge wing. 

3. Results and Discussion 

The aerodynamic coefficients obtained for the 
investigated wing are presented in Fig.2. The results 
demonstrate that the sinusoidal leading-edge geometry 
significantly influences the aerodynamic behavior of the 
wing, particularly near stall conditions. Among the 
investigated configurations, model A9W25, 
corresponding to a sinusoidal leading edge with an 
amplitude of 9 mm and a wavelength of 25 mm, 
exhibited the best aerodynamic performance. Compared 
with the base wing, this configuration produced a higher 
maximum lift coefficient and delayed stall to larger 
angles of attack. In addition, a slight reduction in drag 
coefficient was observed within specific operating 
conditions, resulting in an improved lift-to-drag ratio. 
The improvement in aerodynamic performance is 
closely associated with the flow structures generated by 
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Fig. 1. Geometry of the sinusoidal leading-edge wing.

 

 

 

 

Fig. 2. Variations of lift coefficient, drag coefficient, and 
lift-to-drag ratio for different sinusoidal leading-edge and 

Base configurations. 

 

Fig. 3. Turbulent kinetic energy contours for the A9W25 
configuration at an angle of attack of 15°. 

4. Conclusions 

The numerical results demonstrated that the sinusoidal 
leading-edge geometry improved the aerodynamic 
performance of the wing under low-Reynolds-number 

conditions. The A9W25 configuration showed delayed 
flow separation, improved flow stability, and higher 
aerodynamic efficiency compared with the base wing. 
In addition, the turbulent kinetic energy distribution 
confirmed formation of more organized flow structures 
over the wing surface. Future studies may further 
investigate the unsteady flow behavior, using transient 
simulations. 
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efficiency compared with the base wing. In addition, the 
turbulent kinetic energy distribution confirmed formation of 
more organized flow structures over the wing surface. Future 
studies may further investigate the unsteady flow behavior, 
using transient simulations.
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خلاصه: در پژوهش حاضر، عملكرد آيرودينامكيي كي بال با لبه‌حمله‌ سینوسی در جریان غیرقابل‌تراکم به صورت عددي بررسي 
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ارزيابي اثرات هندسي، شش پكيربندي مختلف دامنه و طول‌موج‌هاي گوناگون طراحي و تحليل شدند. نتايج اوليه نشان داد كيي از اين 
پكيربندي‌ها )داراي بزرگ‌ترين دامنه( عملكرد آيرودينامكيي بهتري، به ويژه پس از واماندگي، دارد. بنابراين، اين مدل به طور تفصيلي‌تر 
با مدل بال پايه مقايسه شد. يافته‌ها نشان مي‌دهد كه لبه‌حمله موج‌دار موجب تاخير در جدايش جريان، بهبود پايداري ساختارهاي 
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مقدمه-1 
و  جریان  میدان  به  شکل‌دهی  در  کلیدی  نواحی  از  یکی  بال  لبه‌حمله‌ 
از  تعیین رفتار آیرودینامیکی بال‌ها به شمار می‌رود. کنترل جدایش جریان 
سطح بال همواره از چالش‌های مهم در طراحی بال بوده است. در این شرایط، 
ناپایداری‌های جریان و تشکیل گردابه‌های سه‌بعدی می‌توانند منجر به افت 
شدید ضریب برآ و افزایش پسا شوند. یکی از روش‌های مؤثر برای کاهش 
این اثرات، تغییر هندسه‌ی لبه‌‌حمله است که به‌صورت غیرفعال، الگوی جریان 
را اصلاح می‌کند. به همین دلیل، در سال‌های اخیر هندسه‌های غیرمتعارف، 
از جمله لبه‌حمله با ترکیب موج سینوسی، به‌عنوان یکی از روش‌های غیرفعال 
مؤثر در کنترل جدایش جریان مورد توجه پژوهشگران قرار گرفته است]1[. 

عنوان  با  آن  از  لبه‌حمله، که  برای  از موج سینوسی  استفاده  ایده‌ی  اما 
لبه‌حمله‌ دارای برآمدگی1 نیز یاد می‌شود، از کجا آغاز شد؟ منشأ این ایده در 

1. Tubercle

بررسی سازوکارهای کنترل غیرفعال و غیرارادی جریان در حیوانات آبزی، 
به‌ویژه نهنگ گوژپشت، نهفته است. این جانور قادر است به‌صورت طبیعی و 
بدون دخالت فعال، الگوی جریان اطراف بدن خود را کنترل کند. این توانایی 
ناشی از ویژگی‌های ساختاری و مورفولوژیکی بدن اوست. به همین دلیل، 
باله‌های نهنگ گوژپشت که دارای برآمدگی‌های بزرگ و گرد در لبه‌ی جلویی 
هستند، ساختاری منحصر‌به‌فرد دارند ]1[. اولين بررسي توسط میکلوشویچ2 و 
 5 5) 5.05 10 ,5.20 10 (Re = × × همکارانش در دو عدد رينولدز متفاوت 
مورد  باد  تونل  در  را  لبه‌حمله سینوسی  با  بال  آنها عملکرد  صورت گرفت. 
ارزیابی قرار دادند. همچنین یک بال ساده را در شرایط مشابه قرار دادند تا 
امکان مقایسه بین این دو نوع بال فراهم آيد. در این آزمایش‌ها، مشاهده 
گردید که ایجاد لبه‌حمله سینوسی بال می‌تواند زاویه واماندگی را حدود ۴۰ 
درصد افزایش دهد. بر اساس میزان برآي به دست آمده در اين آزمایش‌ها، 
از  پس  اما  ميي‌ابد،  كاهش  كمي  برآ  مقدار  پايين،  حمله  زواياي  در  اگرچه 

2. Miklosovic

https://dx.doi.org/10.22060/mej.2026.25585.7954
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نشریه مهندسی مکانیک امیرکبیر، دوره 57، شماره 11، سال 1404، صفحه 1509 تا 1534

1513

واماندگي، بال داراي لبه‌حمله‌ سينوسي عملكرد بسيار بهتري نشان مي‌دهد 
.]2[

ارزيابي  گرفت،  صورت  همکارانش  و  وبر1  توسط  كه  بعدی  کار  در 
محاسباتي عملكرد سطوح برآزا با برآمدگی‌های لبه‌حمله انجام شد. تحليل 
عددي جريان، رفتار واماندگي متفاوتي را در ايرفويل پايه و داراي برآمدگي 
بود، در  واماندگي ملايم  داراي ویژگی‌های  پايه  بال  به‌طوری‌که  داد؛  نشان 

حالي كه واماندگي در بين اين فرورفتگي‌ها رخ مي‌داد ]3[. 
با  ایرفویل  یک  اطراف  در  را  جریان  میدان  همکارانش،  و  دراپکین2 
 Spalarτ−Allmaraσ برآمدگی‌های لبه‌حمله محاسبه کردند. آنها از مدل
هوایی  کیسه‌های  که  دریافتند  و  کردند  استفاده   180,000 رینولدز  عدد  در 
کم‌فشار در زوایای حمله بالا باقی می‌مانند و در نتیجه برآ تغییر نمی‌کند. با 
این حال، بال اصلاح شده در حالت قبل از واماندگی، قابلیت ايجاد برآی کمتر 

و پسای بیشتری دارد ]4[. 
استفاده  اثرات  همکارانش  و  فاویر3  دیگر،  عددی  مطالعه  یک  در 
عملکرد  روی  را  مختلف  دامنه‌های  و  طول‌موج  با  سینوسی  لبه‌حمله  از 
دامنه  انتخاب  آنها،  نتایج  اساس  بر  کردند.  بررسی  بال  آیرودینامیکی كي 
و طول‌موج مناسب منجر به بهبود عملکرد کلی بال می‌شود. آنها پیشنهاد 
دادند که دامنه بال با طول‌موج ۱۰ درصد وتر و ۷ درصد وتر طرحی مناسب 
برای لبه‌حمله سینوسی بال می‌باشد. لازم به ذکر می‌باشد که شبیه‌سازی آنها 

در عدد رینولدز ۸۰۰ و زاویه حمله ۲۰ درجه انجام گرفته است ]5[. 
همكاران  و  رستم‌زاده  توسط  پژوهش  این  در  که  دیگری  مطالعه‌ی 
دهانه  از  ناشي  جريان  روي  رينولدز  عدد  اثرات  عددي  بررسي  شده  انجام 
كي بال داراي برآمدگي با پروفيل مقطع عرضي ΝΑΧΑ 0021 در رژيم 
جريان‌هاي گذرا و نزدكي به آشفته بود. با توجه به مشخصات توليد برآ، نتايج 
شبيه‌سازي عددي آنها نشان مي‌دهد كه بر خلاف رژيم جريان گذرا، كه در 
آنΝΑΧΑ 0021 اصلاح نشده دچار از دست دادن ناگهاني برآ مي‌شود، 
در رژيم آشفته، ايرفويل‌پايه كي واماندگي تدريجي را تجربه ميك‌ند و در بال 

برآمدگي‌دار برآي بيشتري توليد مي‌شود ]6[. 
N∆ ∑ سرسون4 و همکارانش، با استفاده از شبیه‌سازی عددی مستقیم )

( با روش طیفی، تاثیر این هندسه موج‌دار را روی جریان تراکم‌ناپذیر اطراف 
بال‌هایی با پروفیل ΝΑΧΑ 0021 بررسی کردند. نتایج آنها نشان داد که 
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3. Favier
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موج‌دار بودن می‌تواند ضریب برآ را افزایش یا کاهش دهد که بستگی به عدد 
رینولدز خاص و رژیم جریان دارد. همچنین، از نتایج آنها مشاهده گردید كه 
جریان اطراف بال موج‌‌دار تمایل به چسبیدن در پشت قله موج، با جدایش 

محدود در فرورفتگی‌ها دارد ]7[. 
ژائو5 و همكارانش اثرات برآمدگي‌هاي لبه‌حمله روي عملكرد كي بال 
پس از واماندگي را مورد بررسي عددي قرار دادند. در پژوهش آنها از روش 
است. مشخص شد كه جدايش جريان  استفاده شده   Ι∆∆EΣ6شبيه‌سازي
واماندگي  از  قبل  رژيم  در  برآ  آمدن  پايين  اصلي  محرك  فرورفتگي‌ها،  در 
بوده و الگوي جريان در جايي كه گردابه‌ها واگرا مي‌شوند، غالب است. آنها 
نشان دادند كه بهبود عملکرد بال دارای برآمدگی در رژيم پس از واماندگي 
را مي‌توان به گردابه‌هاي جرياني قوي ايجاد شده توسط اين برآمدگي‌هاي 

لبه‌حمله نسبت داد ]8[. 
روهماواتی7 و همکارانش اثر لبه‌حمله موج‌دار را در نسبت‌منظری‌های8 
بررسی  آزمايشگاهي  و  عددي  به صورت  مستطیلی  بال  یک  روی  مختلف 
بال  در  پسا  به  برآ  نسبت  که  مي‌دهد  نشان  روشنی  به  آنها  نتایج  کردند. 
دارای لبه‌حمله موج‌دار بیشتر از بال پایه )نسبت منظری‌های مختلف( است. 
همچنین، اثر لبه‌حمله موج‌دار می‌تواند در کنترل جدایش جريان در اطراف 

ناحیه نوک بال مفید باشد ]9[. 
جوزف9 و ساتياباما، اثر برآمدگی‌های لبه‌حمله را روی یک بال متقارن 
در كي عدد رينولدز پايين به صورت عددی بررسی کردند. در مطالعه آنها، 
ویژگی‌های واماندگی و الگوی جریان روی یک بالΝΑΧΑ 0021 بررسی 
و نتایج آن با یک بال پایه در عدد رینولدز ۰۰۰,۱۰۰ مقایسه شده است. از 
الگوی جریان آنها مشاهده مي‌شود که بال دارای برآمدگی تعدادی گردابه 
تولید  بال  بال در خلاف جهت خط اصلی  به  چرخشی مقابل صفحه عمود 
می‌کند. قدرت نسبی این گردابه‌ها روی سطوح مکش و فشار بال به تقارن 

جریان بستگی دارد ]10[. 
دامنه‌های  با  لبه‌حمله  برآمدگی‌های  روی  همکارانش  و  تجمل10  معز 
متفاوت بررسي‌های سه‌بعدی انجام دادند. این پژوهش بر عملکرد بال‌های 
دامنه  تغییر  با  واماندگی،  ناحیه‌ی  در  بال  طول  در  محدود  برآمدگی  دارای 
موج تمرکز داشت. آنها نشان دادند که افزایش دامنه موج از ریشه تا نوک، 
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10. Moiz Tajamal 
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عملکرد آیرودینامیکی را بیشتر از کاهش آن در نزدیکی نوک بال، افزایش 
می‌دهد. همچنین، عملکرد بیشتر برآمدگی به خاطر مقدار پسا کمتر است. از 
طرف دیگر با اینکه ترکیب برآمدگی‌ها مطلوب به نظر می‌رسد؛ ولی به طور 
قابل توجهی عملکرد پسا را قبل از واماندگی ایرفویل، افزایش می‌دهد ]11[.

را در  لبه‌حمله  برآمدگی  آیرودینامیکی   بالاجی1 و همکارانش، عملکرد 
یک بال سه‌بعدی با ايرفويل ΝΑΧΑ 2412 مورد بررسی قرار دادند. این 
نشان  آنها  نتایج  گرفت.  صورت  بال‌ها  فشار  توزیع  روی  همچنین  بررسی 
مي‌دهد که ضریب فشار در اطراف سطح پایین ایرفویل )در مقایسه با سطح 
بالایی آن( در هر دو موقعیت قله و دره‌های آن تفاوت قابل توجهی دارد. 
همچنین، توزیع فشار به شدت در نزدیکی لبه‌حمله برای سرعت‌های مختلف 

تغییر می‌کند ]12[. 
بال‌هاي  روي  جامع  عددي-تجربي  مطالعه  كي  در  همكارانش  و  فن2 
داراي برآمدگي مختلف نشان دادند كه اين تغييرات هندسي منجر به افزايش 
ضريب برآ و انتقال كينواخت‌تر واماندگي به زواياي حمله بالاتر مي‌شود. نتايج 
آن‌ها بيان ميك‌ند كه جفت گردابه‌هاي چرخان ايجاد شده در اثر برآمدگي‌ها 
موجب تقويت تبادل مومنتوم در ناحيه‌ي لايه مرزي شده و جدايش جريان 
كه  ميك‌نند  تايكد  يافته‌ها  اين  مي‌اندازند.  تعويق  به  موثري  صورت  به  را 
لبه‌حمله موج‌دار مي‌تواند روكيردي كارآمد و قابل اعتماد براي بهبود پايداري 

و عملكرد بال‌ها در شرايط كاري بحراني باشد ]13[. 
 )ΛEΣ( مينگ3 و همكارانش با استفاده از شبيه‌سازي گردابه‌هاي بزرگ
ميدان  بر  را  و طول‌موج،  دامنه  ويژه  به  برآمدگي  هندسي  پارامترهاي  تاثير 
اين  نتايج  كردند.  بررسي   ΝΑΧΑ 0021 ايرفويل  با  بال  اطراف  جريان 
ساختار  مي‌تواند  برآمدگي‌ها  طول‌موج  تغيير  كه  مي‌دهد  نشان  مطالعه 
گردابه‌هاي طولي و نحوه توزيع مومنتوم در لايه مرزي را تحت تاثير قرار 

داده و در نتيجه بر رفتار جدايش جريان اثرگذار باشد ]14[. 
لبه‌حمله دارای  با  بال  نیک خو4 و اسماعيلي، خصوصیات هندسی یک 
برآمدگی را در شرایط پس از واماندگی به صورت عددی بررسی کردند. هدف 
ضخامت،  طول‌موج،  دامنه،  مانند  بال  مقطع  تاثیر  بررسی  پژوهش،  این  از 
با  بال  آیرودینامیکی  ویژگی‌هاي  بر  برآمدگی5  و  ضخامت  حداکثر  مکان 
از واماندگی در زاویه ۲۲  )به ویژه در شرایط پس  برآمدگی  لبه‌حمله دارای 
درجه( بود. نتايج آنها نشان مي‌دهد که بال‌های دارای لبه‌حمله برآمدگی‌دار 
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عملکرد بهتری نسبت به بال پایه قبل از واماندگی دارند. از اين‌رو، در شرایط 
پس از واماندگی این بال‌ها نسبت برآ به پسا )Λ/∆( کمتری نسبت به بال 
نوع  این  محدودیت‌های  از  یکی  به‌عنوان  می‌تواند  که  می‌دهند  نشان  پایه 

هندسه در زوایای حمله‌ي بالا مطرح شود ]15[. 
مطالعه ردي6 و ساتياباما به بررسي اثر برجستگي‌هاي لبه‌حمله بر عملكرد 
پژوهش،  اين  در  پايين مي‌پردازد.  رينولدز  در عدد  ايرفويل‌ها  آيرودينامكيي 

 Tκ ω∑ ∑ − آشفتگي  بر مدل  مبتني  از شبيه‌سازي عددي  استفاده  با 
داراي  هندسه  نوع  سه  باد،  تونل  آزمايش  همچنين  و  فلوئنت  نرم‌افزار  در 
برجستگي‌هاي سينوسي، شياردار و مثلثي مورد ارزيابي قرار گرفته است. نتايج 
آنها نشان مي‌دهد كه اصلاح هندسه لبه‌حمله مي‌تواند با تغيير توزيع فشار و 
تقويت جريان‌هاي ثانويه، موجب تاخير در جدايش جريان و بهبود عملكرد 

پس از واماندگي شود ]16[. 
گوپيناتان7 و همكارانش در مطالعه‌اي عددي با استفاده از روش حجم 
Tκ به بررسي عملكرد آيرودينامكيي  ω∑ ∑ − محدود و مدل آشفتگي
آن‌ها  پرداختند.  پايين  رينولدز  در عدد  لبه‌حمله سينوسي  به  ايرفويل مجهز 
بررسي  را  برآمدگي  اعمال  اثر  تغييرات ساختار جريان در  و  برآ و پسا  رفتار 
هندسي  مشخصات  مناسب  تنظيم  كه  مي‌دهد  نشان  آن‌ها  نتايج  كردند. 
بهبود  و  جريان  جدايش  الگوي  تغيير  به  منجر  مي‌تواند  سينوسي  لبه‌حمله 

نسبي عملكرد آيرودينامكيي در برخي زواياي حمله شود ]17[. 
با  بال  دینامیکی  ویژگی‌های   )2024 سال  )در  همکارانش  و  فن 
برآمدگی روی  نوع  آنها دو  بررسی کردند. در كار  را  لبه‌حمله  برآمدگی‌های 
فرآیند واماندگی دینامیکی بال‌ها بررسی شده است. توزیع حلقه‌های تشدید 
دینامیکی و میدان فشار با خطوط جریان برای توضیح خواص میدان جریان 
دینامیکی و ظهور گردابه‌های واماندگی دینامیکی استفاده كردند. نتایج آنها 
ساختار  در  تغییر  موجب  لبه‌حمله  برآمدگی‌های  حضور  که  می‌دهد  نشان 
گردابه‌های لبه‌حمله و تقویت نوسانات پیش از واماندگی می‌شود. با این حال، 
اثر این برآمدگی‌ها بر کاهش شدت واماندگی دینامیکی محدود بوده و تنها 

بهبود جزئی در پاسخ دینامیکی هیدروفویل مشاهده گردید ]18[. 
در جديدترين بررسي‌ها، محمد و حسين، شبيه‌سازي عددي و تحليلي 
ايرفويل  با  محدود  بال  كي  آيرودينامكيي  ويژگي‌هاي  از  بهتر  درك  براي 
ΝΑΧΑ 0012 با لبه‌حمله و لبه‌فرار سينوسي، انجام دادند. نتايج آنها نشان 

روی  فشار  مقدار  بیشترین  سینوسی،  لبه‌حمله‌  با  پیکربندی  در  كه  مي‌دهد 
بررسی  همچنین  می‌شود.  مشاهده  لبه‌حمله  نزدیک  ناحیه‌ي  در  بال  سطح 
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روی  و  بالادست  ناحیه‌ي  در  جریان  سرعت  که  داد  نشان  سرعت  میدان 
میان  این، در  بر  بال ساده کاهش می‌یابد. علاوه  با  مقایسه  بال، در  سطح 
پیکربندی‌های بررسی‌شده، بال دارای لبه‌فرار سینوسی کمترین ضریب پسا 

را نشان مي‌دهد ]19[. 
در پژوهش جدید ديگری، كارگر و همكارانش رفتار آيرودينامكيي كي 
پهپاد بال لامبدا با لبه‌حمله‌ سينوسي را در محدوده‌ي واماندگي بررسي كردند. 
 UΡANΣ در اين مطالعه، شبيه‌سازي‌هاي عددي آنها با استفاده از معادلات
Tκ انجام شد. نتايج نشان مي‌دهد كه وجود  ω∑ ∑ − و مدل آشفتگي 
موج سينوسي در لبه‌حمله موجب تشيكل گردابه‌هاي سازماني‌افته در نزدكيي 
شدت  و  انداخته  تاخير  به  را  جريان  جدايش  نتيجه  در  و  شده  برآمدگي‌ها 
واماندگي را كاهش مي‌دهد. همچنين، رفتار ضريب برآ در ناحيه‌ي پس از 
واماندگي بهبود يافته و افت آن با نرخ كمتري نسبت به بال با لبه‌حمله‌ ساده 

رخ مي‌دهد ]20[.
با وجود مطالعات متعدد در اين حوزه، بيشتر پژوهش‌ها روي ايرفويل‌هاي 
دو بعدي يا شرايط اعداد رينولدز بالا متمركز بوده‌ است، در حالي كه رفتار 
جريان در رينولدزهاي پايين هنوز به طور كامل شناخته شده نیست. علاوه بر 
اين، بخش عمده‌اي از مطالعات موجود تنها به بررسي كي يا دو پكيربندي 
از لبه‌حمله‌ سينوسي محدود شده‌ و تاثير هم‌زمان دامنه و طول‌موج بر الگوي 
 ΝΑΧΑ 0012 جريان و ضرائب آيرودينامكيي به صورت جامع براي بال
پيشين،  مطالعات  به  نسبت  حاضر  پژوهش  تمايز  وجه  است.  نشده  بررسي 
اعداد  در  رفتار جريان  بر  تمركز  و  پكيربندي هندسي  بررسي هم‌زمان چند 
استفاده  با  تحقيق حاضر  راستا،  اين  در  است.  بال  براي كي  پايين  رينولدز 
فشار،  توزيع  تحليل  به  جريان؛  ميدان  بررسي  عددی، ضمن  شبيه‌سازی  از 

سرعت، انرژي جنبشي آشفتگي و ساختار گردابه‌ها نیز مي‌پردازد.
سينوسي  لبه‌حمله‌  با  بال  از  مختلف  پكيربندي  شش  پژوهش،  اين  در 
به صورت عددي بررسي شدند. پس  51 10Re = × طراحي و در عدد رینولدز 
 )Α9W25( از بررسي‌هاي اوليه، مدلي که بهترين عملكرد را نشان مي‌داد
براي تحليل تفصيلي بود، انتخاب گرديد. در ادامه، ضرائب برآ و پسا )و نسبت 
آنها(، توزيع فشار، خطوط هم‌تراز سرعت و انرژي جنبشي آشفتگي براي اين 
مدل‌ با بال پايه مقايسه شده است. هدف اصلي اين مطالعه، ارزيابي نقش 
هندسه‌ي سينوسي در كنترل جدايش جريان و بهبود عملكرد آيرودينامكيي 

در جرياني با عدد رينولدز پايين است. 

متدولوژي عددی-2 
در این بخش روند انجام شبیه‌سازی عددی و جزئیات مدل‌سازی ارائه 
مي‌شود. ابتدا هندسه‌ي بال پايه و كيي از مدل‌هاي داراي لبه‌حمله‌ سينوسي، 
به عنوان نماينده‌اي از مدل‌هاي طراحي شده، معرفي شده و سپس مراحل 
شبكه‌بندي، تعيين شرايط مرزي و روش‌هاي حل عددي بيان مي‌گردند. در 
ادامه، معيارهاي همگرايي و شيوه‌ي اعتبارسنجي نتايج نيز تشريح مي‌شوند.

هندسه و مدل‌ها-2 -1 
در این تحقیق، براي بررسي اثر لبه‌حمله‌ سينوسي بر عملكرد آيرودينامكيي 
بال، هندسه‌ي پايه بر اساس ايرفويل ΝΑΧΑ 0012 طراحي شده است. 
سپس با اعمال تغييرات به صورت موج سينوسي در راستاي دهانه، لبه‌حمله‌ي 
موج‌دار ايجاد مي‌شود. هندسه‌ي بال پايه مورد استفاده، كي بال مستطيلي 
محدود و بدون باركي شوندگي با طول وتر150 و دهانه300 ميلي‌متر در نظر 

گرفته شده است. 
برای اعمال شکل موج سینوسی به لبه‌حمله‌ بال، از معادله زیر استفاده 

شده:

)1(Leading-edge
2) ( sin) (yx y A
W


 )۱(  
 

Tu yY 


        )۲( 

Tu 


              )۳( 

 
 

) 0, ( ) ,0(u x y U   
 9.738231U        )۴( 

 

0u   0v   )۵(        )روی سطح بال(  
 

 

wall 2
1

60
y



      )۶( 

 

 
 

0tu
n




  (۷)  
 

 

0k
n



   

0
n



  (۸)  
 

0p  در خروجی
0

x




  , , ,u v k  در خروجی)۹( 

 

 

0n 

�

که در آن، Α دامنه‌ موج و Ω طول‌موج می‌باشد.
پارامتر  دو  تعيين  نيازمند  سينوسي  موج  هندسه‌ي  طراحي  كه  آنجا  از 
به  بر اساس مقادير  ابتداد مقدار طول‌موج  »دامنه«  و »طول‌موج«  است، 
كار رفته در مطالعات پيشين انتخاب شده است ]8,11,14[. اين منابع نشان 
تحلیل‌های مشابه  در  میلی‌متر  تا ۳۰  مي‌دهند كه طول‌موج‌هاي حدود ۲۵ 
مورد استفاده قرار گرفته و عملکرد مناسبی ارائه كرده‌اند، پس دو مقدار ۲۵ 
و ۳۰ میلی‌متر برای طول‌موج، Ω، در این پژوهش در نظر گرفته شدند. در 
مقابل، مقادير دامنه در پژوهش‌هاي موجود تنوع كمتري داشته و عمدتا در 
بازه‌هاي كوچ‌كتري مورد استفاده قرار گرفته‌اند. بنابراين، مقادیر ۳، ۶ و ۹ 
میلی‌متر برای دامنه موج، Α، با هدف بررسي سيستماتكي اثر افزايش نسبت 
دامنه به طول‌موج و همچنين گسترش دامنه‌ي پارامترهاي طراحي در نظر 
طول‌موج‌هاي  و  دامنه  مقادير  تريكب  كه  است  ذكر  به  لازم  شدند.  گرفته 
استفاده شده در اين پژوهش، نوآورانه بوده و پيش از اين گزارش نشده‌ است. 
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جدول ۱ تريكب شش پكيربندي بررسي شده را نشان مي‌دهد. پس از 
داد  نشان  بهتري  آيرودينامكيي  عملكرد  كه  مدلي  اوليه،  تحليل‌هاي  انجام 
)Α9W25( براي بررسي تفصيلي انتخاب شده است. شکل ۱ نماي كلي 

هندسه‌ي اين مدل‌ها را نشان مي‌دهد.

ناحيه محاسباتي و شبكه‌بندی -2 -2 
مرزهاي دامنه‌ي محاسباتي به صورت كي حجم نيم‌دايره در اطراف بال 
در نظر گرفته شدند تا اثر بازگشتي جريان در ناحيه‌ي خروجي به حداقل برسد 
)شکل۲(. فرآيند توليد شبكه با استفاده از نرم افزار ANSYS انجام شده 
است. در كل دامنه از شبكه‌‌ي ساختار يافته1 استفاده گرديده است. در نواحي 
نزدكي سطح بال، تراكم شبكه افزايش داده شد تا رفتار جريان در لايه‌ي 

مرزي با دقت مناسب پيش‌بيني شود. 
در  پسا  و  برآ  ضرايب  و  توليد  مختلف  شبكه‌ي  چند  بخش،  اين  در 
اختلاف  كه  مي‌دهد  نشان  نتايج  شدند.  محاسبه  درجه   ۱۰ زاويه‌حمله‌ي 
ضرايب به دست آمده در دو شبكه‌ي متوالي كمتر از ۲٪ است، در نهايت 
است.  گرفته  قرار  استفاده  مورد  المان  ميليون  شامل۳۱۶,۷۸۷,۱  شبكه‌اي 
شکل ۳ تغييرات ضريب برآ و ضريب پسا را در بررسي استقلال از شبكه حل 

را نشان مي‌دهد.  
، حل دقيق ناحيه‌ي نزدكي ديواره  Tκ ω∑ ∑ − برای مدل آشفتگي 
نيازمند قرارگرفتن اولين لايه‌ي شبكه در محدوده‌ ناحيه‌ي لزج است. براي 
1. Structured

اين منظور، پارامتر بدون بعُد Ψ+ مطابق رابطه‌ي زير تعريف مي‌شود:
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Tu سرعت اصطكاكي است. در اين  y فاصله تا ديواره و  كه در آن، 
اولين سلول  بايد  مدل براي حذف توابع ديواره و حل كامل لايه‌ي مرزي، 
1Y قرار گيرد. بر اساس محاسبات انجام شده،  + ≤ شبكه در محدوده‌ي 
توزيع پارامتر Ψ+ بر روي سطح بال در راستاي وتر )محور ξ/χ( در شکل ۴ 
نمايش داده شده است. مشاهده مي‌شود كه مقدار ميانگين Ψ+ در كل سطح 
بال در محدوده مناسب قرار گرفته است. بنابراين، شبكه توليد شده با الزامات 
Tκ سازگار بوده و دقت مناسب در پيش‌بيني تنش برشي  ω∑ ∑ − مدل 

و رفتار لايه‌ي مرزي را تضمين ميك‌ند. 

شرايط مرزي و حل-2 -3 
عدد  از  شبيه‌سازي  اين  در  شد،  اشاره  پیشین  بخش  در  كه  همان‌گونه 
 5 25o oα− ≤ ≤ رينولدز (Rε=100,000( در محدوده زواياي حمله 
استفاده شده است. دامنه‌ي محاسباتي به گونه‌اي انتخاب شده كه اثر مرزها 

جدول 1. نمونه‌هاي طراحي شده براي تحليل بال با لبه حمله سينوسي.

Table 1. Designed examples for wing analysis with sinusoidal leading edge.
 .لبه حمله سينوسيهاي طراحي شده براي تحليل بال با : نمونه

Table 1. Designed examples for wing analysis with sinusoidal leading edge. 

 (A)دامنه مورد استفاده  (W)موج مورد استفاده طول  اسامي

A3 W25 ۵۲ مترمیلی ۳ مترمیلی 

A6 W25 ۵۲ مترمیلی ۶ مترمیلی 

A9 W25 ۵۲ مترمیلی ۹  مترمیلی 

A3 W30 ۳۳ مترمیلی ۳ مترمیلی 

A6 W30 ۳۳ مترمیلی ۶ مترمیلی 

A9 W30 ۳۳ مترمیلی ۹ مترمیلی  
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
 

 طراحی شده. A9W25حمله سینوسی : مدل بال پایه و مدل بال با لبه

Fig. 1. Basic wing model and wing model with sinusoidal leading edge designed A9W25. 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

شکل 1. مدل بال پایه و مدل بال با لبه‌حمله سینوسی A9W25 طراحی شده.

Fig. 1. Basic wing model and wing model with sinusoidal leading edge designed A9W25.

 


 حمله سينوسي.توليد شده براي بال با لبه : شبكه

Fig. 2. Generated mesh for a wing with a sinusoidal leading edge. 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

شکل 2. شبكه‌ توليد شده براي بال با لبه‌حمله سينوسي.

Fig. 2. Generated mesh for a wing with a sinusoidal leading edge.
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بر ميدان جريان به حداقل برسد. فاصله‌ي مرز ورودي از بال برابر با 10χ در 
بالادست و فاصله‌ي مرز خروجي برابر با 10χ در پايين‌دست در نظر گرفته 
 11χ شده است. همچنين، فاصله‌ي مرزهاي بالا و پايين دامنه از بال برابر با

انتخاب شده است )شکل ۵(. 
حل عددي جريان حول بال با استفاده از روش حجم محدود1 انجام شده 
ناوير-استوكس  شده  ميانگين‌گيري  معادلات  شامل  حاكم  معادلات  است. 

1. Finite Volume Method 

Tκ ω∑ ∑ − مدل  از  آشفتگي  مدل‌سازي  براي  و  بوده   )ΡANΣ)
استفاده شده است. در پژوهش حاضر، حل معادلات به صورت پايا و كوپل 
فشار-سرعت با استفاده از الگوريتم سيمپل2 انجام شده است. گسسته‌سازي 
دوم  مرتبه  روش  از  استفاده  با  مومنتوم  معادلات  در  جا‌به‌جايي  جملات 
است.  شده  استفاده  دوم  مرتبه  روش  از  فشار  گراديان  براي  و  بالادست3 
محاسبات تا دستي‌ابي باقي مانده معادلات براي تمامي متغيرها به كمتر از 
2. SIMPLE
3. Upwind

 
 

 حمله سينوسي.بررسي استقلال از شبكه حل براي بال با لبه: 

Fig. 3. Investigation of Mesh independence for a wing with a sinusoidal leading edge. 
 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

شکل 3. بررسي استقلال از شبكه حل براي بال با لبه‌حمله سينوسي.

Fig. 3. Investigation of Mesh independence for a wing with a sinusoidal leading edge.

 
 

 سينوسي. حمله( روي سطح بال با لبه x/cدر امتداد وتر ) Y+: توزيع 

along the chord (x/c) on the wing surface with a sinusoidal leading edge. +YFig. 4. Distribution of  

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

شکل 4. توزيع +Y  در امتداد وتر )x/c( روي سطح بال با لبه‌حمله‌ سینوسی.

Fig. 4. IDistribution of Y+ along the chord (x/c) on the wing surface with a sinusoidal leading edge.
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−610 ادامه يافته است. 

در این تحقیق، با توجه به هدف اصلي پژوهش، يعني بررسي و مقايسه 
اثر هندسه‌هاي مختلف لبه‌حمله بر عملكرد آيرودينامكيي یک بال در چندين 
بودن  ایستگاهی1  فرض  محاسباتي،  هزينه  كاهش  و  مختلف  حمله  زاويه 
جریان آشفته )مبتني بر رویکرد ΡANΣ( در نظر گرفته شده است. در اين 
روكيرد که به نحوی متوسط زمانی اتفاقات جریان را لحاظ و تاثیر نوسانات 
زمانی را از طریق مدل آشفتگی وارد می‌کند، می‌تواند با تقریب نسبتا خوبی 
براي مقايسه روندهاي كلي عملكرد آيرودينامكيي مورد استفاده قرار ‌گيرد. 
واماندگي،  ناحيه  نزدكيي  در  ويژه  به  بالا،  نسبتا  حمله  زواياي  در  بهرحال، 
معمولا پديده‌هايي چون جدايش لایه مرزی، ريزش گردابه همراه با تغييرات 
تفصيلي  بررسي  اين‌رو،  از  رخ می‌دهد.  گردابه‌اي جريان  زماني ساختارهاي 
رفتار غیرایستگاهی2 جريان )خارج از محدوده پژوهش حاضر( ضرورت خواهد 
داشت و لازم خواهد بود که رویکردهایی چون YΡANΣ، همراه با بررسي 
استقلال حل از گام زماني، مورد استفاده قرار گیرد. این کار می‌تواند به عنوان 

كيي از پيشنهادهاي تحقيقات آتی نویسندگان در این رابطه مطرح باشد.
خروجي   ،)Inlet( ورودي  شامل  محاسباتي  دامنه‌ي  مطالعه،  این  در 
است.   )Symmetry( تقارن  و صفحه‌ي   )Wall( بال  )Outlet(، سطح 

Tκ نيازمند اعمال  ω∑ ∑ − حل معادلات ناوير-استوكس آشفته با مدل 
شرايط مرزي سازگار با رفتار فيزكيي جريان و الزامات مدل آشفتگي است. در 

ادامه، شرايط مرزي فرمول‌بندي ارائه مي‌شود:
)Velocity Inlet( 1. ورودی جريان

)4(
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براي مقادير آشفتگي ورودي از روش اتوماتكي نرم‌افزار به صورت زير 
استفاده شده است:
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1. Stationary
2. Non-stationary

شرايط آشفتگي:
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1β ثابت مدل  y فاصله‌ي مركز اولين سلول تا ديواره و  ω كه در آن، 
و برابر 0/075 است.

)Symmetry Boundary Condition( 3. صفحه‌ي تقارن جريان
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Tκ به دليل توانايي آن در بازتوليد صحيح  ω∑ ∑ − مدل آشفتگي 
ويژگي‌هاي لايه مرزي در شرايط وجود گراديان فشار معكوس و همچنين 
انتخاب شده است. اين  پيش‌بيني قابل اطمينان جدايش، براي اين مطالعه 
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Tκ در  ω∑ ∑ − مدل با به كارگيري فرمول‌بندي تريكبي منتر1، نقاط قوت مدل 
Tκدر نواحي دورتر را ادغام كرده و عملكرد  ω∑ ∑ − نواحي نزدكي ديواره و مدل  
تغييرات شديد در  و  ايرفويل‌ها  اطراف  بسيار مناسبي در شبيه‌سازي جريان 
ناحيه‌ي لبه‌حمله ارائه مي‌دهد. پژوهش‌هاي اخير مرتبط با ايرفويل‌هاي داراي 
تحليل  براي  Tκ ω∑ ∑ مدل − از  نيز  كم‌سرعت  جريان  الگوهاي  و  برآمدگي 
دقيق جدايش و بازچسبندگي جريان استفاده كرده‌ و اعتبار آن را تاييد كرده‌اند 

.]20,17,16,13[
به منظور ارزيابي عملكرد آيرودينامكيي در شبيه‌سازي سه‌بعدي حاضر، 

ضرايب برآ و پسا بر اساس روابط استاندارد زير محاسبه شده‌اند:
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كه در اين روابط Λ و ∆ به ترتيب بيانگر نيروهاي برآ و پسا هستند كه از 
حل عددي كل استخراج شدند. همچنين، ρ چگالي سيال،Υ سرعت جريان 

1. Menter

آزاد و Σ مساحت سطح مرجع را نشان مي‌دهند. در اين پژوهش، نيروهاي 
آيرودينامكيي از شبيه‌سازي عددي به دست مي‌آيند.

اعتبارسنجي-2 -4 
براي ارزیابی دقت مدل عددی و اطمینان از صحت نتايج شبيه‌سازي، 
نتایج حاصل از )شبیه‌سازی بال پایه با لبه‌حمله‌ سینوسی( با داده‌هاي گزارش 
پارامترهای  راستا،  شده توسط شن2 و همكاران مقايسه شده‌ است. در این 
آیرودینامیکی بال پایه با استفاده از معادلات ناوير- استوكس بر مبناي رهيافت 
ميانگين‌گيري رينولدز جريان تراكم‌ناپذير، محاسبه شده است. مقايسه‌ نتايج 
0 و در عدد رينولدز 000,100 انجام  15o oα≤ ≤ در محدوده زواياي حمله 
شده است. همان‌طور كه درشکل ‌۶ مشاهده مي‌شود، ضرايب برآ و پساي به 
دست آمده در اين پژوهش تطابق مناسبي با نتايج شن و همكاران دارند و 
بيشترين اختلاف مشاهده شده كمتر از ۲٪ است. شايان ذكر است كه نتايج 
شن و همكاران كه در اينجا به عنوان داده‌ي مرجع به كار رفته‌اند، خود با 
بال  اصلي  هندسه‌ي  براي  باد  تونل  آزمون‌هاي  از  تجربي حاصل  داده‌هاي 

مقايسه و اعتبارسنجي شده‌اند.

لازم به ذكر است كه در اعداد رينولدز نسبتا پايين، امكان وقوع پديده‌ي 
گذار در لايه‌مرزي وجود دارد. با اين حال، با توجه به تطابق مناسب نتايج 

2. Shen

 

 
 

 حمله سينوسي.: شرايط مرزي براي حل مدل بال با لبه

Fig. 5. Boundary conditions for solving the wing model with a sinusoidal leading edge. 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

شکل 5. شرايط مرزي براي حل مدل بال با لبه‌حمله سينوسي.

Fig. 5. Boundary conditions for solving the wing model with a sinusoidal leading edge.
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حاضر با داده‌هاي مرجع در فرآيند اعتبارسنجي، انتظار مي‌رود مدل عددي 
بهك‌اررفته قادر باشد روند تغييرات ضرايب آيرودينامكيي را در شرايط مورد 

بررسي با دقت قابل‌قبول پيش‌بيني كند. 

نتایج و بحث-3 
و  پايه  بال  براي  عددي  شبيه‌سازي‌ها  از  حاصل  نتايج  بخش،  این  در 
مدل‌ داراي لبه‌حمله‌ سينوسي ارائه و تحليل شدند. ابتدا، رفتار كلي ضرايب 
آيرودينامكيي، شامل ضريب برآ و ضريب پسا در زواياي حمله مختلف بررسي 
مي‌شود و سپس ساختار جريان، توزيع فشار و انرژي جنبشي آشفتگي براي 

مدل‌ منتخب تحليل خواهد شد. 

ضرايب آيرودينامكيي -3 -1 
همان‌گونه كه عنوان شد، شش مدل بال با لبه‌حمله‌ سينوسي طراحي و 
مورد بررسي قرار گرفتند و نتايج آن‌ها براي مقايسه‌ي بهتر با مدل بال پايه 
به عنوان مرجع، مورد مقايسه قرار گرفت. شکل‌هاي ۷ و ۸ و ۹ به ترتيب 
دو  آن  نسبت  و  پسا  نيروي  برآ، ضريب  نيروي  تغييرات ضريب  نمودارهاي 

( مي‌باشد.  5 25o oα− ≤ ≤ برحسب زواياي حمله‌ مختلف )
دارای  پیکربندی‌هاي  همه‌ی  که  می‌شود  مشاهده  شکل ‌۷  اساس  بر 
بال  با  رفتار يكفي مشابهي  واماندگی  از  قبل  ناحیه‌ی  در  لبه‌حمله‌ سینوسی 
زاويه‌ي وقوع واماندگي در آن‌ها  برآ و  اما مقدار حداكثر ضريب  پايه دارند، 
زواياي حمله  بازه‌ي  در   Α9W25 پكيربندي  ميان،  اين  در  است.  متفاوت 

بال  حدود 10 تا 12 درجه ضريب برآي بزرگتري نسبت به ساير مدل‌ها و 
پايه دارد. علاوه بر اين، افت ناگهاني ضريب برآ در اين مدل در زاويه‌هاي 
بعد از واماندگي ملايم‌تر است. اين موضوع نشان مي‌دهد كه تغيير هندسه‌ي 
لبه‌حمله به صورت موج سينوسي، ضمن افزايش ضريب برآ در مجاورت زاويه 
حمله‌ي واماندگي، موجب تاخير در وقوع واماندگي و بهبود قابليت حفظ برآ1 

در زاويه‌هاي حمله نسبتا بالا مي‌شود. 
مختلف  پكيربندي‌هاي  براي  پسا  نيروي  ضريب  تغييرات  شکل ‌۸  در 
نشان داده شده است. در زواياي حمله‌ پايين، تفاوت ضريب پسا بين مدل‌هاي 
موج‌دار و بال پايه نسبتا محدود است و حتي در برخي زوايا افزايش جزئي 
پسا براي مدل‌هاي سينوسي مشاهده مي‌شود كه مي‌توان آن را به تشيكل 
اين  با  داد.  نسبت  مرزي  در لايه‌ي  اختلاط  افزايش  و  موضعي  گردابه‌هاي 
حال، در زواياي حمله نزدكي به واماندگي و پس از آن، الگوي تغيير ضريب 
پسا در مدل Α9Ω 25 نسبت به بال پايه كنترل شده‌تر و از افزايش شديد 
پسا در ناحيه‌ي پس از واماندگي جلوگيري ميك‌ند. اين رفتار نشان مي‌دهد 
كه هندسه‌ي سينوسي لبه‌حمله، اگرچه ممكن است در برخي شرايط باعث 
افزايش جزئي نيروي پسا شود، اما در مقابل، در زواياي حمله‌ي نسبتا بالا، 
با مديريت جدايش جريان، مانع از رشد بيش از حد مقاومت القايي مي‌شود. 

در  آنها  نسبت  پسا،  و  برآ  ضرائب  تغييرات  اثر  هم‌زمان  ارزيابي  براي 
از  قبل  بازه‌ي  در  كه  مي‌دهد  نشان  شكل  اين  است.  شده  ارائه  شکل ‌۹ 
L براي پكيربندي Α9Ω 25  بيشتر 

D

C
C واماندگي، مقدار بيشينه‌ي نسبت 

1. Lift Retention


 






 .[12]مقايسه بين ضرايب برآ )سمت راست( و ضرايب پسا )سمت چپ( براي بال پايه و بال ساده مورد تحليل شن و همكارانش

Fig. 6. Comparison between lift coefficients (left) and drag coefficients (right) for the basic wing and the simple wing 
analyzed by Shen et al [21]. 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

شکل 6. مقایسه بین ضرایب برآ )سمت راست( و ضرایب پسا )سمت چپ( برای بال پایه و بال ساده مورد تحلیل شن و همکارانش]21[.

Fig. 6. Comparison between lift coefficients (left) and drag coefficients (right) for the basic wing and the simple 
wing analyzed by Shen et al [21].
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 حمله سينوسي و بال پايه.هاي مختلف بال با لبه: تغييرات ضريب نيروي برآ در مدل

Fig. 7. Variations in lift coefficient in different wing models with sinusoidal leading edge and base wing. 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

شکل 7. تغييرات ضريب نيروي برآ در مدل‌هاي مختلف بال با لبه‌حمله سينوسي و بال پايه.

Fig. 7. Boundary conditions for solving the wing model with a sinusoidal leading edge. Variations in lift 
coefficient in different wing models with sinusoidal leading edge and base wing.

 
 

 حمله سينوسي و بال پايه.هاي مختلف بال با لبه: تغييرات ضريب نيروي پسا در مدل

Fig. 8. Variations in drag coefficient in different wing models with sinusoidal leading edge and base wing. 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

شکل 8. تغييرات ضريب نيروي پسا در مدل‌هاي مختلف بال با لبه‌حمله سينوسي و بال پايه.

Fig. 8. Variations in drag coefficient in different wing models with sinusoidal leading edge and base wing.
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نظر  از  كه  مي‌دهد  رخ  زاويه‌ حمله‌اي  در  و  بوده  بال‌ها  ساير  و  پايه  بال  از 
كاربردي براي عملكرد كروز و صعود هواپيما اهميت دارد. به عبارت ديگر، 
شده  باعث  پسا  ضريب  افزايش  نسبي  كنترل  كنار  در  برآ  ضريب  افزايش 
در  يابد.  بهبود  زواياي عملياتي  در  پكيربندي  اين  آيرودينامكيي  كارايي  كه 
زواياي حمله‌ بالاتر و پس از ورود جريان به ناحيه‌ پس از واماندگي، اگرچه 
L براي تمام مدل‎ها كاهش ميي‌ابد، اما پكيربندي 25 

D

C
C مقدار مطلق 

Α9Ω همچنان عملكرد مناسب‌تري نسبت به بال پايه داشته و نسبت برآ 

به پسا  در آن با شيب ملايم‌تري افت ميك‌ند. اين موضوع با نتايج يكفي 
توزيع فشار و الگوي جدايش جريان )بر اساس برش‌هاي نشان داده شده در 
شکل ‌۱۰( هم‌خواني دارد و نشان مي‌دهد كه موج‌دار كردن لبه‌حمله علاوه 
بر تاخير در واماندگي، موجب پايداري عملكرد آيرودينامیکی در زوایای حمله‌ 
بحرانی مي‌شود. در نتیجه، در زاويه‌هاي نزدكي به شرايط عملياتي، نسبت 
L در مدل Α9Ω 25  نسبت به بال پايه بزرگ‌تر بوده و لذا كارايي 

D

C
C

آيرودينامكيي بهتري دارد. 
نقطه‌ي  جابجايي  پسا،  ضريب  ملايم‌تر  افزايش  به  توجه  با  بنابراين، 
بيشينه‌ي ضريب برآ به زواياي حمله‌ بزرگ‌تر و رفتار پايدارتر در ناحيه‌ي پسا 
به  آيرودينامكيي مطلوب‌تري نسبت  ، عملكرد   Α9Ω  25 واماندگي، مدل 
ساير مدل‌ها نشان داده و به عنوان مدل منتخب براي بررسي تفصيلي توزيع 

فشار، سرعت و پارامترهاي آشفتگي انتخاب شد. 
فیزیکی  رژیم‌های  در  موج‌دار  لبه‌حمله‌‌ي  اثر  ارزیابی  برای  همچنين، 
متمایز، سه زاویه‌ي حمله ۱۰، ۱۵و ۲۵ درجه انتخاب شدند كه زاویه‌ حمله 
۱۰ درجه نماينده رفتار جريان در حالت بدون ‌واماندگی و چسبندگی کامل 
است، زاویه‌ حمله ۱۵ درجه نمايانگر ناحیه‌ي بحرانی نزدیکِ پس از واماندگی 
است )که حساس‌ترین پاسخ‌ها نسبت به گرادیان فشار در آن رخ می‌دهد(، 
و زاویه‌ حمله ۲۵ درجه، ویژگی‌های عمیق‌تر جریان پس از ‌گذر از واماندگی 
و آشفتگی جریان را آشکار می‌کند. این انتخاب مرحله‌ای، امکان مقایسه‌ي 
مکانیزم‌هایي  و  مرزی  لایه‌ي  توسعه‌ي  بر  سینوسی  هندسه‌ي  اثر  منسجمِ 
كه باعث تاخير در جدايش مي‌شود را فراهم می‌کند. در ادامه، رفتار جريان 

پيرامون اين مدل در مقايسه با بال پايه ارائه و بررسي مي‌شود.

 2- 3-Α9W25 تحليل ميدان فشار در مدل‌هاي پايه و
به‌منظور مقايسه‌ي رفتار جريان در نواحي مختلف دهانه‌ي بال، دو مقطع 
قله1 و دره2  ناحيه‌ي  با  به ترتيب  انتخاب شد كه  بال‌ سينوسي  از  مشخص 
موج لبه‌حمله منطبق هستند، اين مقاطع به دليل تفاوت محسوس در توزيع 
فشار سطحي، ديد مناسبي از مكانيزم‌هاي چسبندگي و جدايش جريان فراهم 

1. Peak
2. Valley


 

 حمله سينوسي و بال پايه.هاي مختلف بال با لبهدر مدل : نسبت ضريب برآ به ضريب پسا

Fig. 9. Lift to drag coefficient ratio in different wing models with sinusoidal leading edge and base wing. 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

شکل 9. نسبت ضریب برآ به ضریب پسا در مدل‌های مختلف بال با لبه‌حمله سینوسی و بال پایه.

Fig. 9. Lift to drag coefficient ratio in different wing models with sinusoidal leading edge and base wing.
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ميك‌نند. شکل ۱۰ محل اين برش‌ها را نشان می‌دهد. انتخاب اين مقاطع 
و زواياي حمله به گونه‌اي انجام شده است كه امكان برقراري ارتباط بين 
تغييرات موضعي توزيع فشار و روندهاي مشاهده شده در ضرايب كلي برآ و 

پسا فراهم شود و بتوان آنها را به صورت فيزكيي تفسير كرد. 
پس از تعيين مقاطع برش‌، وضعيت توزيع فشار سطحي براي دو مدل 
بال پايه و Α9Ω 25  در شکل‌های ۱۱-۱۳ براي سه زاويه‌ حمله‌ مختلف 
نشان داده شده است. انتخاب اين زوايا بر آن اساس است كه اين‌ سه حالت 
نماينده‌ي سه رژيم جريان در آستانه واماندگي، كمي بعد از واماندگي و پسا 
واماندگي هستند كه امكان تحليل پيوسته‌ي تاثير هندسه‌ سينوسي بر تحول 

لايه‌ي مرزي را فراهم ميك‌ند.
در زاويه‌ي حمله 10 درجه )شکل ۱۱(، بال پايه به تدريج وارد ناحيه‌ي 
آغازين جدايش مي‌شود؛ به طوري كه بيشينه‌ي مكش روي لبه‌حمله نسبتا 
كم عمق بوده و بازيابي فشار در ناحيه‌ پس از واماندگي به صورت ملايم و 
همراه با افزايش گراديان فشار نامطلوب مشاهده مي‌شود. در مقابل، هندسه‌ 
سينوسي رفتار متفاوتي ايجاد كرده است. در ناحيه‌ قله موج، بيشينه‌ي مكش 
نشان دهنده‌  لبه‌حمله تشيكل شده كه  به  نزد‌كيتر  موقعيتي  در  و  شديدتر 
شتاب موضعي جريان و نازك‌تر ماندن لايه‌ي مرزي مي‌باشد. علاوه بر آن، 
ملايم‌تر  پايه  بال  به  نسبت  واماندگي  از  پس  ناحيه‌  در  فشار  بازيابي  شيب 
بوده و از افزايش شديد فشار جلوگيري ميك‌ند، در نتيجه، احتمال جدايش 
زودهنگام كاهش ميي‌ابد. در دره، حداقل فشار به طور محسوسي عميق‌تر از 
دو حالت ديگر است. اين افت فشار شديد نشان دهنده افزايش انرژي موضعي 
موجب  كه  است  پايدار  عرضي  ساختارهاي  ايجاد  و  موج  دره‌ي  در  جريان 

تقويت جريان روي سطح بالايي و ايجاد تاخير در جدايش جريان مي‌شود. 

شکل ۱۲ نشان دهنده وضعيت توزيع فشار در زاويه حمله 15 درجه است. 
در اين زاويه، بال پايه وارد فاز جدايش گسترده شده و بيشينه‌ مكش اوليه 
تضعيف مي‌گردد. اين رفتار ناشي از ضخيم شدن لايه‌ي مرزي و جدايش 
زودهنگام در نواحي نزدكي به لبه‌حمله است. در مقابل، مدل لبه‌حمله‌ سينوسي 
همچنان به حفظ جريان متصل است. در ناحيه‌ي قله، بيشينه‌ مكش همچنان 
برجسته بوده و نشان مي‌دهد كه افزايش انرژي جنبشي لايه‌ي مرزي بر اثر 
شتاب موضعي جريان در نواحي بالاي موج است. همچنين، بازيابي فشار نيز 
نسبت به بال پايه كينواخت‌تر بوده و شدت گراديان فشار نامطلوب كاهش 
يافته است. در ناحيه‌ي دره نيز، اگرچه عمق مكش نسبت به زاويه ۱۰ درجه 
از حالت  پايين‌تر  اما مقدار آن همچنان به طور قابل توجهي  يافته،  كاهش 
پايه است. اين موضوع نشان مي‌دهد كه ناحيه جريان عرضي القا شده توسط 
هندسه‌ي موج‌دار همچنان در نواحي دره فعال است و با جلوگيري از جدايش 

موضعي، به تداوم چسبندگي جريان كمك ميك‌ند. 
نشان  را  درجه   25 حمله  زاويه‌ي  در  را  فشار  ضريب  توزيع   ۱۳ شکل 
مي‌دهد. در اين ناحيه، بال پايه كاملا در ناحيه واماندگي قرار دارد، در حالي 
كه توزيع فشار بسيار هموار و مقدار مكش به طور محسوسي كاهش يافته 
است، اين رفتار نمايانگر جدايش كامل جريان و كاهش شديد قابليت توليد 
نيروي برآ است. در مقابل، در مدل لبه‌حمله‌ سينوسي، رفتار متفاوتي مشاهده 
تا حدي حفظ شده‌اند )كه نشان  قله، مقادير فشار منفي  ناحيه‌  مي‌شود. در 
از  ناشي  رفتار  اين  است(.  فوقاني  از سطوح  بخشي  در  جريان  بقاي  دهنده 
ايجاد گردابه‌هاي پايدار سه بعدي در مجاورت لبه‌ سينوسي است كه جريان 
جدا شده را به سطح باز مي‌گرداند. در ناحيه دره نيز، اگرچه مكش نسبت به 
زواياي حمله پايين‌تر كاهش يافته، اما مقدار آن همچنان از بال پايه بيشتر 


 هاي فيزيكي.هاي برش براي مقايسه پديده: نمايش محل

Fig. 10. Display of cut locations for comparison of physical phenomena. 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

شکل 10. نمايش محل‌هاي برش براي مقايسه پديده‌هاي فيزكيي.

Fig. 10. Display of cut locations for comparison of physical phenomena.
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
 

 درجه. 2۱در قله و دره با بال پايه در زاويه حمله  A9W25: توزيع ضريب فشار براي مدل بال 

angle  obase wing at 10 25 wing model at the peak and valley with theW9AFig. 11. Pressure coefficient distribution for the 
of attack. 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

شکل 11. توزيع ضریب فشار براي مدل بال A9W25 در قله و دره با بال پایه در زاويه حمله ۱۰ درجه.

Fig. 11. Pressure coefficient distribution for the A9W25 wing model at the peak and valley with the base 
wing at 10o angle of attack.

 
 

 درجه. 2۱در قله و دره با بال پايه در زاويه حمله  A9W25: توزيع ضريب فشار براي مدل بال 

Fig. 12. Pressure coefficient distribution for the A9W25 wing model at the peak and valley with the base wing at 15° angle 
of attack. 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

شکل 12. توزیع ضریب فشار برای مدل بال A9W25 در قله و دره با بال پایه در زاویه حمله ۱۵ درجه.

Fig. 12. Pressure coefficient distribution for the A9W25 wing model at the peak and valley with the base 
wing at 15° angle of attack.
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 درجه. 1۱در قله و دره با بال پايه در زاويه حمله  A9W25: توزيع ضريب فشار براي مدل بال 

Fig. 13. Pressure coefficient distribution for the A9W25 wing model at the peak and valley with the base wing at 25° angle 
of attack. 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

شکل 13. توزیع ضریب فشار برای مدل بال A9W25 در قله و دره با بال پایه در زاویه حمله ۲۵ درجه.

Fig. 13. Pressure coefficient distribution for the A9W25 wing model at the peak and valley with the base 
wing at 25° angle of attack.

است. اين موضوع بيانگر آن است كه حضور ساختارهای گردابه‌ای ناشی از 
لبه‌حمله‌ سینوسی باعث تقویت اختلاط و انتقال مومنتوم در لایه مرزی شده 
تأخیر  به  پایه  بال  به  نسبت  را  کامل جریان جداشده  فروپاشی  نتیجه  در  و 

می‌اندازد.

3- 3- Α9W25 تحليل ميدان جريان حول بال مدل 
برای بررسی جزئيات رفتار جریان و درک تأثیر هندسه‌ی موج‌دار لبه‌حمله 
خطوط  بال،  ايرفويل‌هاي  وتر  راستای  در  جريان  جنبشی  انرژی  توزیع  بر 
 Α9W25 همتراز سرعت و خطوط جریان برای دو پیکربندی بال‌هاي پايه و
در زوایای حمله‌ ۱۰، ۱۵ و ۲۵ درجه به دست آورده شد. این برش‌ها در نواحي 
قله و دره‌ي موج انتخاب شده‌اند تا تغییرات سه‌بعدی جریان در امتداد دهانه‌ي 

بال به‌خوبی نمایش داده شود.
خطوط همتراز سرعت براي زاويه حمله 10 درجه در نواحي قله و دره 

ايرفويل  )شکل ۱۴( نشان مي‌دهد كه جريان هنوز به طور كامل به سطح 
چسبيده است. در هر دو منطقه، كي ناحيه‌ي شتاب يافته‌ واضح در نزدكيي 
لبه‌حمله در سمت مكش تشيكل شده كه به صورت نواري با سرعت بالاتر 
تا حدود كي سوم وتر امتداد ميي‌ابد. در ناحيه‌ي دره، شدت اين شتاب‌گيري 
كمي بيشتر بوده و لايه‌ي مرزي نازك‌تر و منظم‌تر دیده می‌شود، در حالي 
رفتار  اين  اندكي بزرگ‌تر است.  ناحيه‌ي قله ضخامت لايه‌ي مرزي  كه در 
بيانگر آن است كه در زاويه حمله‌ی ۱۰ درجه، هندسه‌ی سينوسي لبه‌حمله 
باعث ايجاد ناحيه‌هاي موضعي با سرعت بالا مي‌شود، بدون آن كه نشانه‌اي 

از جدايش يا افت شديد سرعت روي سطح مشاهده شود. 
در زاويه حمله‌ی 15 درجه، خطوط همتراز سرعت نشان دهنده‌ي ورود 
جريان به ناحيه‌ي نزدكي به جدايش است. در ناحيه‌ي دره، پس از ناحيه‌ي 
شتاب اوليه در لبه‌حمله، كاهش سرعت ملايم‌تري مشاهده مي‌شود و ناحيه‌اي 
با سرعت نسبتا پايين در حوالي ميانه‌ي وتر شكل مي‌گيرد )كه به تشيكل 
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 درجه(. 1۱و  2۱، 2۱در قله )راست( و در دره )چپ( ) زواياي حمله  A9W25: مقايسه تغييرات سرعت براي بال مدل 

Fig. 14. Comparison of speed changes for the A9W25 model wing at the peak (right) and at the valley (left) (angles of 
attack 10, 15, and 25). 

 

 

 

 

 

شکل 14. مقايسه تغييرات سرعت براي بال مدل A9W25 در قله )راست( و در دره )چپ( ) زواياي حمله ۱۰، ۱۵ و ۲۵ درجه(.

Fig. 14. Comparison of speed changes for the A9W25 model wing at the peak (right) and at the valley (left) (an-
gles of attack 10, 15, and 25).
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لايه‌ي برشي ضخيم‌تر منجر مي‌شود(. در مقابل، در ناحيه‌ي قله، نوار سرعت 
بالاي نزدكي لبه‌حمله همچنان پيوسته‌تر بوده و تا طول بيشتري از وتر امتداد 
دارد و ناحيه‌ي سرعت پايين محدودتر باقي مي‌ماند. اين تفاوت نشان مي‌دهد 
كه در هندسه‌ سينوسي لبه‌حمله بال، آغاز جدايش ابتدا در نواحي دره تقويت 
مي‌شود، در حالي كه نواحي قله هنوز بخشي از جريان چسبيده و با انرژي 
بالاتر را حفظ ميك‌نند. در نتيجه، جدايش روي دهانه به صورت ناهمگن و با 

تاخير موضعي رخ مي‌دهد. 
در زاويه حمله‌ 25 درجه الگوي ميدان سرعت نشان دهنده‌ي جدايش 
از  بزرگي  ناحيه‌ي  برش،  دو  هر  در  است.  بال  مكش  سطح  روي  گسترده 
سرعت پايين در پشت لبه‌حمله شكل گرفته و تا بخش قابل توجهي از وتر 
امتداد ميي‌ابد كه بيانگر تشيكل ناحيه‌ي بازگشتي جريان و واماندگي است. 
با اين حال، مقايسه‌ي دو ناحيه نشان مي‌دهد كه در قله گستره‌ي ناحيه‌ي 
سرعت پايين كمي محدودتر و ناحيه‌هاي كوچكي از سرعت نسبتا بالاتر در 
مجاورت لبه‌حمله باقي مانده‌اند، در حالي كه در دره، ناحيه‌ي سرعت پايين 
وسيع‌تر و به لبه‌حمله نزد‌كيتر است. اين موضوع نشان مي‌دهد كه حتي در 
زواياي حمله‌ي بالا نيز موج سينوسي لبه‌حمله مي‌تواند در نواحي قله تا حدي 
انرژي جريان را حفظ كرده و شدت جدايش را در طول دهانه بال به صورت 

غيركينواخت كاهش دهد.
بررسي ميدان سرعت نشان مي‌دهد كه هندسه‌ي سينوسي لبه‌حمله بال 
در زواياي حمله ۱۰ و ۱۵ درجه موجب ايجاد ناحيه‌هاي شتاب يافته در دره 
و قله مي‌شود كه جريان را تا بخش بيشتري از وتر چسبيده نگه مي‌دارند. 
در زاويه‌ي حمله ۲۵ درجه، اگرچه جدايش گسترده رخ مي‌دهد، اما در ناحيه 
دهنده‌ي  نشان  كه  مانده  باقي  بالاتر  سرعت  از  محدودي  نواحي  هنوز  قله 
حفظ نسبي انرژي جريان است. اين رفتار در امتداد دهانه‌ي بال موجب تاخير 
موضعي در جدايش جريان شده و با افزايش نيروي برآ و رشد ملايم‌تر نيروي 

پسا در مدل سينوسي سازگار است.

تحليل آشفتگي جريان -3 -4 
عملكرد  بهبود  بر  موثر  فيزكيي  مكانيزم‌هاي  دقيق‌تر  درك  براي 
آيرودينامكيي بال، بررسي پارامترهاي آشفتگي ضروري است. به طور خاص، 
دو كميت لزجت آشفتگي1 و انرژي جنبشي آشفتگي2 به عنوان شاخص‌هاي 
كليدي در تشخيص نواحي توليد، گسترش و تضعيف آشفتگي مورد بررسي 
قرار گرفتند. در اين بخش، تغييرات اين دو متغير براي سه زاويه حمله‌ي ۱۰، 

1. Eddy Viscosity
2. Turbulent Kinetic Energy

۱۵ و ۲۵ درجه ارائه شده است تا روند شكل‌گيري، رشد و زوال ساختارهاي 
گردابه‌اي با افزايش زواياي حمله تحليل شود. 

توزيع لزجت آشفتگي -3 -4 -1 
اطلاعات  مختلف،  حمله  زواياي  در  آشفتگي  لزجت  توزيع  بررسي 
ارزشمندي درباره‌ي رفتار اختلاط جريان و ميزان پايداري لايه‌ي‌ مرزي ارائه 
اينجا، خطوط  در  مي‌دهد.  نشان  را  كميت  اين  تغييرات   ۱۵ مي‌دهد. شکل 

مشكي رنگ نشان دهنده‌ي خطوط جريان3 اطراف بال هستند.
در زاويه حمله‌ي 10 درجه، مقدار لزجت آشفتگي در ناحيه لبه‌حمله در 
هر دو بخش قله و دره نسبتا پايين بوده و فقط نوار باركيي از افزايش آن 
در نزدكيي سطح مشاهده مي‌شود. اين رفتار نشان مي‌دهد كه لايه‌ي مرزي 
هنوز پايدار بوده و جدايش رخ نداده است. در ناحيه‌ي دره اين كميت به ميزان 
اندكي بالاتر ديده مي‌شود كه ناشي از تمركز جريان عرضي و شتاب موضعي 
باقي مي‌ماند(. در مجموع،  افزايش بسيار محدود  )اين  در دره‌ي موج است 
توزيع لزجت آشفتگي در اين زاويه حمله نشان دهنده‌ي جريان چسبيده و 

آشفتگي كم در مدل سينوسي است. 
از  حاکی  در شکل  نمایش‌داده‌شده  الگوی  درجه،  زاويه حمله‌ي 15  در 
افزایش آشفتگی در ناحیه‌ي میانی وتر است. در محل دره افزایش بیشتری در 
لزجت آشفتگي نشان می‌دهد که بیانگر آغاز شکل‌گیری لایه برشی ناپایدار 
قله  ناحيه‌ي  به جدایش موضعی است. در مقابل، در  و نزدیک‌شدن جریان 
مقدار آن کمتر و گستره‌ي آن محدودتر است؛ موضوعی که نشان می‌دهد 
این ناحیه هنوز بخشی از جریان چسبیده را حفظ کرده و انرژی لایه مرزی 
کمتر افت کرده است. این رفتار غیریکنواخت بیانگر شروع جدایش در دره و 

تأخیر آن در قله است.
لزجت  بالاي  مقادير  با  گسترده‌ای  نواحي  درجه،   25 حمله‌ي  زاويه  در 
کامل  جدایش  وقوع  نشان‌دهنده  که  می‌شود  مشاهده  روی سطح  آشفتگي 
جریان است. با اين حال، شدت و گستره آشفتگی در ناحيه قله اندکی کمتر 
از ناحيه دره بوده و بخش‌های محدودی از لایه‌مرزي نزدیک لبه‌‌حمله هنوز 
انرژی بیشتری دارند. این موضوع بیانگر آن است که هندسه‌ سینوسی حتی 
در این زاویه نیز جدایش را به‌صورت غیریکنواخت روی دهانه توزیع کرده و 

بخشی از جریان را در قله پایدارتر از دره نگه می‌دارد.

که هندسه‌ سینوسی  نشان می‌دهد  آشفتگي  لزجت  توزیع  کلی،  به‌طور 

3. Streamlines 
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موجب شكل‌گيري الگويی از آشفتگي وابسته به موقعيت در امتداد دهانه‌ي 
بال می‌شود. در زوایای حمله کم و متوسط، مقدار آشفتگی پایین و جریان 
با افزایش زاویه حمله، ناحيه دره زودتر وارد محدوده  عمدتاً چسبیده است؛ 
آشفتگی شدید می‌شود، در حالی‌که قله تا زاویه‌های بالاتر، جریان پايدارتر و 
لايه‌مرزي پرانرژي‌تري را حفظ می‌کند. این رفتار با تأخیر در نهايت منجر 
سینوسی  مدل  آیرودینامیکی  عملکرد  بهبود  و  جريان  جدایش  در  تاخير  به 

مي‌شود.

انرژي جنبشي آشفتگي-3 -4 -2 
انرژی جنبشی آشفتگی شاخصی از شدت نوسانات و ميزان اختلاط جریان 
است كه، درک جامعی از پویایی جریان پیرامون بال با لبه‌حمله‌ سینوسی را 
ارائه می‌دهد. بررسی نتایج برای سه زاویه‌ حمله‌ی ۱۰، ۱۵ و ۲۵ درجه در 
شکل ۱۶ نشان می‌دهد که رفتار اين كميت به‌طور مستقیم با الگوی لزجت 

آشفتگي مرتبط بوده ولي، با افزایش زاویه‌ حمله تغییرات قابل‌توجهی دارد.

اين شكل  زاويه حمله 10 درجه در  انرژي جنبشي آشفتگي در  الگوي 
نشان مي‌دهد كه ميزان اين انرژي در نزدكيي سطح بال بسيار پايين بوده و 
تنها نوار باركيي از مقادير ضعيف انرژي در حوالي لبه‌حمله و بخش ابتدايي 
وتر مشاهده مي‌شود. اين رفتار بيانگر پايداري لايه مرزي و عدم وجود جريان 
بازگشتي )جدايش( است. مقادير انرژي جنبشي آشفتگي در نواحي قله و دره 
بسيار نزدكي به هم بوده و تفاوت قابل توجهي مشاهده نمي‌شود كه با الگوي 

جريان چسبيده در اين زاويه سازگار است. 
در زاويه حمله 15 درجه، افزايش موضعي انرژي در نواحي مياني سطح 
بال مشاهده مي‌شود. اين افزايش در ناحيه دره برجسته‌تر بوده و بيانگر شروع 
ناپايداري لايه مرزي و نزدكي شدن جريان به جدايش موضعي در اين ناحيه 
است. در مقابل، مقادير انرژي جنبشي آشفتگي در محل قله كمتر و پهناي 
ناحيه‌ي آشفتگي محدودتر بوده كه نشان مي‌دهد قله نسبت به دره جريان 
پايدارتر و انرژي‌دارتري را حفظ ميك‌ند. اين توزيع غيركينواخت انرژي، نشان 
دهنده‌ي نقش هندسه سينوسي در توزيع ناهمگون آشفتگي و تاخير موضعي 

  

 
 درجه(. 1۱و  2۱، 2۱)زواياي حمله   A9W25براي بال مدل لزجت آشفتگي : تغييرات 

Fig. 15. Turbulent viscosity variations for the A9W25 model wing (angles of attack 10, 15, and 25). 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

شکل 15. تغييرات لزجت آشفتگي براي بال مدل A9W25  )زواياي حمله ۱۰، ۱۵ و ۲۵ درجه(.

Fig. 15. urbulent viscosity variations for the A9W25 model wing (angles of attack 10, 15, and 25).



نشریه مهندسی مکانیک امیرکبیر، دوره 57، شماره 11، سال 1404، صفحه 1509 تا 1534

1530

جدايش است.
طور چشمگيري  به  آشفتگي  جنبشي  انرژي  درجه،   25 حمله  زاويه  در 
افزايش يافته و ناحيه‌ي وسيعي از آشفتگي شديد در سراسر سطح مشاهده 
مي‌شود كه نشان دهنده‌ي جدايش كامل جريان است. با اين وجود، مقادير 
انرژي جنبشي آشفتگي در ناحيه قله همچنان اندكي كمتر از مقدار آن در دره 
است و ناحيه آشفتگي در قله بار‌كيتر ديده مي‌شود. اين تفاوت نشان مي‌دهد 
كه حتي در واماندگي كامل، ناحيه‌ي قله توانايي بيشتري در حفظ بخشي از 

انرژي لايه مرزي و كاهش شدت جدايش دارد. 
به‌طور کلی، توزیع انرژی جنبشی آشفتگی نشان می‌دهد که در زوایای 
پایداري  از  حمله پایین، جریان روی مدل سینوسی آشفتگي كمي داشته و 
دره  ناحیه  در  ابتدا  آشفتگی  میانی،  زوایای حمله  در  است.  برخوردار  بالايي 
افزایش می‌یابد، در حالي كه ناحيه‌ي قله همچنان جریان پایدارتري را حفظ 
می‌کند. در زوایای حمله بالا، هرچند جدایش کامل رخ می‌دهد، اما شدت و 

گستره آشفتگی در قله کمتر از دره است. این رفتار در امتداد دهانه‌ با تأخیر 
در جدایش و بهبود عملکرد آیرودینامیکی مدل سینوسی همراه است.

نتيجه‌گيري-4 
در این پژوهش، تاثيرات به‌کارگیری لبه‌حمله‌ سینوسی بر رفتار جریان و 
عملکرد آیرودینامیکی یک بال در جريان آشفته در عدد رینولدز نسبتا پایین 
هندسه‌  تغییر  که  مي‌دهد  نشان  نتایج  است.  شده  بررسی  عددی  به‌صورت 
لبه‌حمله از حالت ساده به سینوسی تأثیر چشمگیری بر الگوی جریان و ضرایب 
آيرودينامكيي بال دارد. در مقایسه با بال پایه، مدل‌های دارای لبه‌ سینوسی، 
 ، )10 15 (o oα≤ ≤ به‌ویژه پیکربندی Α9W25، در زوایای میانی حمله 

عملکرد آیرودینامیکی بهتری از خود نشان مي‌دهد.
چرا كه:

	o بررسی منحنی‌های ضریب برآ و پسا حاکی از آن است که بهك‌ارگيري

  

 
 درجه(. 1۱و  2۱، 2۱)زواياي حمله   A9W25: تغييرات انرژي جنبشي آشفتگي براي بال در مدل 

Fig. 16. Turbulent kinetic energy variations for the wing in the A9W25 model (angles of attack 10, 15, and 25). 

 

 

 

 

شکل 16. تغييرات انرژي جنبشي آشفتگي براي بال در مدل A9W25  )زواياي حمله ۱۰، ۱۵ و ۲۵ درجه(.

Fig. 16. Turbulent kinetic energy variations for the wing in the A9W25 model (angles of attack 10, 15, and 25).
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موج سینوسی موجب افزایش ضریب برآي بیشینه )تا حدود ۱۰ درصد( 
و تأخیر در بروز واماندگی )به میزان حدود ۵ درجه( نسبت به بال پایه 
می‌شود. همچنین، ضریب پسا در محدوده‌ی زوایای پیش از واماندگی 
بهبود  به شکل محسوسی  پسا  به  برآ  نسبت  نتیجه  در  و  یافته  کاهش 
ميي‌ابد. این بهبود عملکرد را می‌توان ناشی از تغییرات ساختاری جریان 
در اثر موج‌های سینوسی دانست که باعث تحریک کنترل‌شده‌ی آشفتگی 

و تقویت اختلاط در لایه‌ی مرزی می‌شود،
	o مدل در  که  مي‌دهد  نشان  سرعت  و  فشار  همتراز  خطوط  مطالعه‌ی 

سینوسی، ناحیه‌ی مکش در بالادست لبه‌حمله گسترش یافته و پایداری 
جریان در سطح مکش بیشتر مي‌شود. به‌علاوه، تحلیل لزجت‌ و انرژی 
درجه،   ۱۵ حدود  حمله‌  زاویه‌  در  که  مي‌سازد  آشکار  آشفتگی  جنبشی 
موج‌های سینوسی لبه‌حمله موجب تشکیل گردابه‌های طولی منظم در 
امتداد قله‌ها می‌شوند که از جدایش زودهنگام جريان جلوگیری می‌کند. 
ناحیه‌ی جدایش  این گردابه‌ها،  نظم  با كاهش  بالاتر،  زواياي حمله  در 

توسعه یافته و مزیت هندسه‌ سینوسی به تدريج کاهش می‌یابد و
	o در لبه‌حمله  سینوسی  هندسه‌  که  گرفت  نتیجه  می‌توان  نهایت  در 

جريان‌هاي آشفته با اعداد رینولدز نسبتا پایین، به‌ویژه در زوایای حمله‌ 
نزدیک به واماندگی، سازوکاری کارآمد برای بهبود عملکرد آیرودینامیکی 
از طریق افزایش پایداری لایه‌ی مرزی، کاهش پسا و تأخیر در جدایش 
جریان فراهم می‌کند. این نتایج می‌تواند مبنایی برای طراحی بال‌ها و 
سطوح کنترلی با بازدهی بالاتر در توربين‌هاي بادي با توان كم و وسایل 

پرنده‌ی کوچک قرار گیرد.
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